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摘要：　 开孔方法是一种简单的流动被动控制方法．为找到一种有效降低桨涡干扰效应的被动控制

方法，以 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型作为研究对象，建立了 ４ 种前缘开孔的模型．在不同来流速度、涡的强度

和干扰距离条件下，对 ４ 种前缘开孔模型和无孔的基准翼型进行了二维平行桨涡干扰（翼涡干扰）
数值模拟，对比了升力系数的变化．结果表明：前缘开孔可以降低翼涡干扰效应，但对翼型升力系数

有一定的影响；宽度为 ２．５％弦长的直孔能在翼型升力系数损失较小的情况下有效地降低翼涡干

扰效应，且适用范围较广．
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引　 　 言

直升机旋翼常会发生桨叶与桨尖涡靠近相遇的情况，形成特有的桨涡干扰现象，此时桨叶

表面的气动载荷分布可能出现较大脉动，导致旋翼出现较高的振动和噪声水平．因此，降低桨

涡干扰效应对提高直升机寿命以及降低噪声水平非常关键［１］ ．
为降低桨涡干扰效应，国内外学者采用了独立桨距控制 （ ＩＢＣ） ［２⁃３］、高阶谐波控制

（ＨＨＣ） ［４⁃５］以及主动后缘襟翼控制（ＡＣＦ） ［６］等方法，一定程度上降低了桨涡干扰效应，但上述

方法均属于主动控制方法，需要复杂的控制系统，技术实现较为困难．相比于主动控制方法，被
动控制方法具有结构简单、无需外部能量输入而易于实施等特点［７］ ．Ｂｒｏｏｋｓ［８］、 Ｔａｎｇｌｅｒ 等［９］、
史勇杰等［１０］和孙传伟等［１１］研究了不同桨尖形状的桨叶对桨涡干扰效应的抑制作用，研究表

明，采用不同桨尖形状的桨叶可以减弱或者分散桨尖涡， 从而达到降低桨涡干扰效应的效果，
但降低桨涡干扰效应的水平有限．因此， 需要进一步研究更加简单且能有效降低桨涡干扰效

应的方法．
开孔方法作为一种简单且成熟的被动控制方法，已被应用于气动力及噪声等的控制研究，

例如：Ｄａｈｄｉ 等［１２］和 Ｅｌｊａｃｋ 等［１３］先后对翼型表面进行开孔处理，研究了多孔表面翼型对大气

湍流在翼型上产生的非定常载荷的影响，研究表明，合理布置表面开孔位置可以降低大气湍流

对翼型载荷的影响；李博等［１４］和张宗茂等［１５］ 采用叶片开通孔的方法研究了开孔叶片对风机
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涡流噪声的影响，研究表明，合理选择孔的参数不仅可以降低涡流噪声，而且可使这种方法对

气流产生的影响较小．
国外，Ｌｅｅ［１６］提出采用多孔桨叶前缘来降低桨涡干扰效应，研究表明这种方法可以减小前

缘的压力脉动，降低桨涡干扰噪声．但需要说明的是，上述研究采用了速度穿透模型模拟表面

孔的作用，忽略了孔内部的流动细节．国内采用开孔方法降低桨涡干扰效应的研究尚属空白．
因此，本文对非升力 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型的前缘进行开孔处理，在不同参数（来流速度、涡的强度、
干扰距离）下，分析了翼型前缘开孔方式（孔的宽度、倾斜角）对桨涡干扰效应的影响，找到了

有效降低桨涡干扰效应的途径．

１　 理论分析和几何模型

１．１　 理论分析

降低桨涡干扰效应的方法主要分为主动控制和被动控制．主动控制技术主要通过改变干

扰距离实现降低桨涡干扰效应的目的，而现有被动控制方法是以改变涡的特性降低桨涡干扰

效应为目标．已有研究表明，桨涡干扰噪声主要来源于桨叶前缘的压力脉动［１７］，即：不管是改

变干扰距离还是改变涡的特性，最终目的是降低桨叶前缘的压力脉动．基于这种考虑，Ｌｅｅ［１６］

提出采用多孔前缘桨叶的方法，并取得了一定的成果，但研究没有真正在翼型表面进行开孔，
而是采用了速度穿透模型模拟表面孔的作用．因此，可以设想在翼型前缘进行开孔处理研究其

对桨涡干扰效应的影响．
桨涡干扰效应主要表现为振动和噪声，而噪声的数值计算比较困难．文献［１８］指出 ＢＶＩ

导致的升力系数波动幅值 Δｃｌ 与来流速度 Ｕ∞ 、干扰距离 ｙｖ 和涡的强度 Γ 有关，关系式如下：

　 　 Δｃｌ ＝ ０．７ Γ

Ｕ∞ Ｃ
ｙｖ

Ｃ

． （１）

文献［１９］研究表明桨涡干扰噪声远场声压 ｐ′与桨尖速度和涡的强度Γ有关，因为本文研

究对象为二维翼型，所以桨尖速度可看成来流速度 Ｕ∞ ， 关系式如下：
　 　 ｐ′２ ∝ Ｕ４

∞ Γ
２ ． （２）

由式（１）、（２）可得

　 　 ｐ′ ∝ Δｃｌ ． （３）
基于上述分析，本文在翼型前缘进行开孔处理，并以 Δｃｌ 衡量整个干扰过程中旋涡对翼型

产生干扰作用的强弱．
１．２　 几何模型

本文采用已有实验结果的 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型作为验证数值模拟方法有效性的基准翼型．在
基准翼型的基础上分别采用 ４ 种不同的前缘开孔方式，如图 １ 所示，ｍｏｄｅｌ １ 和 ｍｏｄｅｌ ２ 采用直

孔，ｍｏｄｅｌ ３ 和 ｍｏｄｅｌ ４ 采用斜孔，孔的中心均位于翼型 ０．２５Ｃ 位置．图中 θ 为倾斜角，ｄ 为孔的

宽度．

（ａ） Ｍｏｄｅｌ １ （θ ＝ ０°， ｄ ＝ ０．０５Ｃ） （ｂ） Ｍｏｄｅｌ ２ （θ ＝ ０°， ｄ ＝ ０．０２５Ｃ）
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（ｃ） Ｍｏｄｅｌ ３ （θ ＝ ３０°， ｄ ＝ ０．０５Ｃ） （ｄ） Ｍｏｄｅｌ ４ （θ ＝ ３０°， ｄ ＝ ０．０２５Ｃ）
图 １　 几何模型示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｖｉｅｗ ｏｆ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｍｏｄｅｌｓ

２　 计 算 方 法

本文采用多松弛时间（ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ，ＭＲＴ）格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ 方法（ｌａｔｔｉｃｅ Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ
ｍｅｔｈｏｄ，ＬＢＭ） ［２０］对流场进行求解．

ＭＲＴ ＬＢＭ 通过转换矩阵 Ｍ 将粒子分布函数由速度空间转化到矩空间．在矩空间，粒子分

布函数 ｆ 的演化方程如下：
　 　 ｜ ｆ（ｘｉ ＋ ｅαδ ｔ，ｔ ＋ δ ｔ）〉 －｜ ｆ（ｘｉ，ｔ）〉 ＝ － Ｍ －１Ｓ［ ｜ ｍ（ｘｉ，ｔ）〉 －｜ ｍｅｑ（ｘｉ，ｔ）〉］， （４）

式中 δ ｔ 为时间步长， ｅα 为离散速度， Ｓ 为对角碰撞矩阵， ｜ ｍ〉 ＝ Ｍ· ｜ ｆ 〉， 符号 ｜·〉表示列

向量．
本文的研究对象为二维翼型，采用了 Ｄ２Ｑ９ 格子离散速度模型，离散速度为

　 　 ｅα ＝
（０，０）， α ＝ ０，
（１，０），（０，１），（ － １，０），（０， － １）， α ＝ １，２，３，４，
（１，１），（ － １，１），（ － １， － １），（１， － １）， α ＝ ５，６，７，８ ．

ì

î

í

ïï

ïï

（５）

相应的平衡态分布函数 ｆ ｅｑ
α 为

　 　 ｆ ｅｑ
α ＝ ρωα １ ＋

ｅα·ｕ
ｃ２ｓ

＋
（ｅα·ｕ） ２

ｃ４ｓ
－ ｕ２

２ｃ２ｓ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， （６）

式中 ρ 为流体密度，ｕ 为流体速度，ω α 为权重系数，ｃｓ ＝ δｘ ／ （ ３ δ ｔ） 为格子声速．
式（６）中对应的权重系数 ω α 为

　 　 ω α ＝

４
９
， α ＝ ０，

１
９
， α ＝ １，２，３，４，

１
３６

， α ＝ ５，６，７，８ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（７）

流场各点宏观变量包括密度 ρ 和速度 ｕ， 可以由微观粒子分布函数计算：

　 　 ρ ＝ ∑
８

α ＝ ０
ｆα， ρｕ ＝ ∑

８

α ＝ ０
ｆαｅα ． （８）

同时，宏观压强可以表示为

　 　 ｐ ＝ ρｃ２ｓ ． （９）
桨涡干扰的非定常特性以及数值方案的耗散问题是进行桨涡干扰研究的主要难点，本文

采用了适用于非定常、复杂湍流流动的 ＬＥＳ［２１］ 对湍流进行解析，亚格子模型采用动态亚格子

模型．
由于干扰主要作用在翼型附近，所以计算网格采用了多尺度模式，并在涡的运动轨迹区进

行了区域加密．为了降低 ＬＥＳ 方法的计算需求，对近壁区流动采用壁面函数近似，壁面区域格

子尺寸为 ３ × １０ －３Ｃ，其中Ｃ为翼型弦长，最大的 ｙ ＋ 为 ４０．计算区域大小为 ３０Ｃ × ２０Ｃ，定义左右
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ｘ ＝ ± １５Ｃ 分别为速度进口和压力出口边界条件，上下边界 ｙ ＝ ± １０Ｃ 为周期边界条件，翼型曲

边界采用反弹（ｂｏｕｎｃｅ⁃ｂａｃｋ） ［２０］边界条件处理．因为壁面位置并不一定恰好位于流体区域内部

邻近固体壁面格子节点和固体内部邻近固体壁面格子节点的正中间，为解决这一限制，采用了

文献［２２⁃２３］中的改进方法．图 ２（ａ）和 ２（ｂ）分别给出了全局和翼型壁面附近局部的网格图．

（ａ） 全局网格 （ｂ） 局部网格

（ａ） Ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｍｅｓｈ （ｂ） Ｔｈｅ ｌｏｃａｌ ｍｅｓｈ
图 ２　 翼型格子分布网格图

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｍｅｓｈ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ

３　 计算结果和分析

３．１　 数值方法验证

为验证本文数值方法，采用了与文献［２４］相同的计算条件， 首先对 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型在没

有涡干扰条件下的流场进行了计算．该计算采用的网格与用于翼涡干扰流场计算所采用的网

格相同．图 ３ 为本文计算结果和文献［２４］实验结果的翼型压力系数分布曲线．可以看出， 本文

翼型压力系数计算结果与实验结果吻合良好， 说明本文采用带壁函数的 ＬＢＭ⁃ＬＥＳ 方法是可

靠的．

图 ３　 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型压力系数曲线 图 ４　 探测点 （０．０１Ｃ，０．０５４Ｃ） 处静压的功率谱密度

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｄｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ
ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ＮＡＣＡ ００１２ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｔ （０．０１Ｃ，０．０５４Ｃ）
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本文以上述 ＮＡＣＡ ００１２ 翼型在没有涡干扰时的流场作为翼涡干扰流场的初始场，并选用

Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ 涡模型对翼涡干扰流场进行了计算，Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ 涡模型的环量 Γ ＝－ ０．１５Ｕ∞ Ｃ，负
号表示涡的旋转方向，规定顺时针旋转的涡为负，涡核半径 ｒｃ ＝ ０．０５Ｃ，涡的初始位置（ｘｖ，ｙｖ） ＝
（ － ３Ｃ， － ０．４６Ｃ），其中 ｘｖ 为涡相对于翼型前缘的位置，ｙｖ 为涡与翼型之间的垂直距离．

图 ４ 为翼型前缘上翼面靠近壁面 （０．０１Ｃ，０．０５４Ｃ） 处初始场与翼涡干扰流场静压的功率

谱密度（ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｄｅｎｓｉｔｙ，ＰＳＤ）．可以看出，本文 ＬＥＳ 方法能够得到在较高波数范围内初

始场和干扰场静压的脉动；涡对翼型流场在大尺度上的影响非常大，相比较而言，在小尺度内

较小，所以干扰引起的影响主要是在较大尺度的含能区，即大涡区，而对惯性子区和耗散区影

响较小，这进一步说明对于桨涡干扰问题 ＬＥＳ 方法是比较合适的，且桨涡干扰流场的网格尺

度可以和没有涡干扰初始流场相同．
涡向翼型靠近过程中，且在涡与翼型干扰之前，需要保持涡的特性不会发生变化．图 ５ 为

涡与翼型干扰之前 ４ 个不同时刻涡在 ｙ 方向的速度型，横坐标 ｘ ／ Ｃ 表示涡核中心距翼型前缘

的距离．可以看出，在涡的运动过程中涡在 ｙ 方向的速度型基本上没有改变，说明本文 ＬＥＳ 方

法具有足够低的耗散性保持涡的特性．

图 ５　 不同时刻涡在 ｙ 方向的速度型 图 ６　 升力系数图

Ｆｉｇ． ５　 Ｖｏｒｔｅｘ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｙ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｍｅｎｔｓ

图 ６ 为本文计算和实验［２４］的升力系数图．可以看出，涡到达翼型前缘附近时，升力系数最

小，干扰效应最强，然后升力系数逐渐增加，约 ３０％弦长处，升力系数最大，出现第二次强干

扰，然后升力系数逐渐变小，干扰变弱．和实验结果相比，数值结果在第二次强干扰附近有较大

偏差，在此之前的升力系数基本吻合，出现较大偏差的原因可能是在第一次强干扰后，三维涡

会破裂而不能简化为二维简单情况；这也说明桨涡干扰在第一次强干扰时具有二维特征，而第

二次强干扰时具有明显的三维特征，但三维效应对翼涡干扰的影响研究不在本文讨论范围内．
３．２　 开孔对翼涡干扰效应的影响

３．２．１　 弱干扰时开孔对翼涡干扰效应的影响

表 １ 为本文的计算工况．ｃａｓｅ １ 中涡核中心与翼型弦线之间有一定的垂直距离， 干扰较

弱， 而 ｃａｓｅ ２ 中涡核中心正对着翼型弦线， 干扰较强， 在本文分别称 ｃａｓｅ １ 和 ｃａｓｅ ２ 为弱干

扰和强干扰．表中 ３ 种不同来流速度对应的基于翼型弦长的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数分别为 ３×１０５，１．２×１０６

和 ２×１０６ ．
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表 １　 工况

Ｔａｂｌｅ １　 Ｃａｓｅｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｃａｓｅ １ ｃａｓｅ ２
（ｘｖ，ｙｖ） （－３，－０．１４６） （－３，０）

Ｕ∞ ／ （ｍ ／ ｓ） １２．２，４８．８，８５．０７５ １２．２，４８．８，８５．０７５
Γ ／ （Ｕ∞ Ｃ） －０．１６ －０．１６

ｒｃ ／ Ｃ ０．０５ ０．０５

α ／ （ °） ０ ０

　 　 图 ７ 为 ｃａｓｅ １ 工况下，来流速度 Ｕ∞ ＝ １２．２ ｍ ／ ｓ 时，ｍｏｄｅｌ １、ｍｏｄｅｌ ３ 以及没有开孔的基准

翼型的升力系数图．可以看出，升力系数的变化可分为 ３ 个阶段：第 １ 阶段，涡与翼型基本上不

发生干扰 （ｘ ／ Ｃ ＜ － １．５），升力系数均在０附近，开孔对升力系数影响较小；第２阶段，从涡与翼

型开始干扰（ｘ ／ Ｃ ＝ － １．５） 到涡到达翼型前缘（ｘ ／ Ｃ ＝ ０） 附近，升力系数呈下降趋势，随着干扰

变强，直孔和斜孔的影响也在变强；第 ３阶段，从涡经过翼型前缘（ｘ ／ Ｃ ＝ ０） 到 ｘ ／ Ｃ ＝ ０．３３附近，
升力系数呈上升趋势，同样直孔和斜孔的影响也在变强．与基准翼型相比，开孔均有效降低了

翼涡干扰的 Δｃｌ， 这说明开孔能够有效降低桨涡干扰效应．

图 ７　 弱干扰下模型升力系数图 图 ８　 弱干扰时 Δｃｌ 的相对减小量

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｕｎｄｅｒ ｗｅａｋ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｅｒｃｅｎｔ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｏｆ Δｃｌ

图 ８ 为弱干扰时 ４ 种模型与基准翼型相比 Δｃｌ 的相对减小量 Δｃ′ｌ （％）．可以看出，不同的

模型在多种流动条件下均能有效降低干扰效应，且 ｍｏｄｅｌ ３ 的效果在低速和高速时都最好，这
说明斜孔比直孔更能有效地降低干扰效应．孔的宽度对干扰效应的影响因来流速度不同而具

有不同的规律：低速时，孔尺寸变小会使得降低效果变弱；而较高速度时，斜孔的孔尺寸变小会

使得降低效果变弱，直孔的孔尺寸变小反而会使得降低效果变强．
３．２．２　 强干扰时开孔对翼涡干扰效应的影响

图 ９ 为强干扰时 ４ 种模型与基准翼型相比 Δｃｌ 的相对减小量 Δｃ′ｌ （％）．由图可以看出，强
干扰时，开孔翼型在不同来流速度下也均能降低翼涡干扰效应，和弱干扰时情况相同，ｍｏｄｅｌ ３
的效果在低速和高速时都最好，但是孔尺寸对效果的影响规律不一样．对于直孔，孔尺寸变小，
降低效果变强，斜孔却反之．

为分析不同开孔方式对翼型升力系数的影响，本文对基准翼型以及 ４ 种模型分别在 Ｕ∞ ＝
１２．２ ｍ ／ ｓ 的均匀来流中计算了攻角 α ＝ ２°，４°，６° 时的升力系数．图 １０ 为 ４ 种模型与基准翼型

相比升力系数的相对减小量 ｃ′ｌ （％）．可以看出，开口方式对升力系数的影响很小，而孔的宽度
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是影响升力系数损失大小的主要因素，孔的宽度越大翼型的升力系数损失越严重．如果考虑减

小开孔对升力系数的影响，综合对比分析图 ８～１０，可以得出，ｍｏｄｅｌ ２ 既能有效降低干扰效应，
同时对翼型升力系数的影响也较小．

图 ９　 强干扰时 Δｃｌ 的相对减小量 图 １０　 升力系数的相对减小量

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｅｒｃｅｎｔ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｏｆ Δｃｌ Ｆｉｇ． １０　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｅｒｃｅｎｔ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图 １１　 桨涡干扰时的流场与未发生干扰时流场的压强差图及桨涡干扰时的流线图

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｂｌａｄｅ⁃ｖｏｒｔｅｘ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ
ｗｉｔｈｏｕｔ ｂｌａｄｅ⁃ｖｏｒｔｅｘ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ， ａｎｄ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｂｌａｄｅ⁃ｖｏｒｔｅｘ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

鉴于此，为考虑三维效应的影响，选用了 ｍｏｄｅｌ ２ 的开孔方式，在强干扰、来流速度 Ｕ∞ ＝
１２．２ ｍ ／ ｓ 的条件下，对展长为 ０．２Ｃ 的开孔三维翼型和未开孔三维翼型进行了翼涡干扰的计

算．结果表明，与未开孔三维翼型相比，开孔三维翼型的升力系数波动幅值降低了 ８．６％，与未
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考虑三维效应影响时相比，该开孔方式降低干扰效应的效果仅下降了 ０．６％，因此，可以得出，
对于三维翼型与涡的干扰，本文的开孔方法也能有效地降低干扰效应．

为分析翼型前缘开孔降低桨涡干扰效应的机理，本文对基准翼型和 ｍｏｄｅｌ ３ 在来流速度

Ｕ∞ ＝ １２．２ ｍ ／ ｓ时的强干扰流场进行了分析．图 １１ 为桨涡干扰时的流场与未发生干扰时流场的

压强差即涡干扰引起的扰动压强图，以及桨涡干扰时的流线图，图中 ｔ１ 和 ｔ２ 分别表示升力系数

达到最小值和最大值对应的时刻．可以看出，对应 ｔ１ 和 ｔ２ 时刻的两次干扰对流场的影响均主要

集中在翼型前缘附近，但影响规律相反，且 ｔ１ 时刻的干扰对流场的影响明显比 ｔ２ 时刻强．在干

扰发生的相同时刻，与基准翼型相比，ｍｏｄｅｌ ３ 上、下翼面的扰动压强差明显降低， ｔ１ 时刻，气流

从扰动压强大的上翼面通过孔流向下翼面，降低了上翼面的扰动压强，并减慢了下翼面气流速

度，增大了下翼面的扰动压强；ｔ２ 时刻，气流从扰动压强小的上翼面通过孔流向下翼面，增加了

上翼面的扰动压强，并加快下翼面的气流速度，降低了下翼面的扰动压强．综合来看，开孔主要

是通过调节上、下翼面的压强达到有效降低干扰效应的目的．

４　 结　 论

本文采用不同前缘开孔方式的模型和无孔的基准翼型进行了翼涡干扰的数值模拟，在不

同来流速度、涡的强度和干扰距离条件下，分析了前缘开孔方式对翼涡干扰效应的影响，得到

以下结论：
１） 在弱干扰条件下，低速时，孔尺寸变小会使得降低效果变弱；较高速度时，斜孔的孔尺

寸变小会使得降低效果变弱，直孔的孔尺寸变小反而会使得降低效果变强．
２） 在强干扰条件下，不管来流是低速还是高速，对于直孔，孔尺寸变小，降低效果变强，斜

孔却与之相反．
３） 翼型前缘的孔隙，可以有效降低翼涡的干扰效应；在不同 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数和干扰距离下，宽

度为 ０．０５Ｃ 的斜孔的降低效果优于文中其他开孔方式；如果考虑对翼型气动性能的影响，宜采

用 ０．０２５Ｃ 宽度的直孔，能有效降低干扰效应的同时，使不同迎角下翼型的升力系数损失较小．
以上研究是本文针对 ＮＡＣＡ ００１２ 对称翼型不可压缩桨涡干扰流场展开的，翼型和压缩性

对控制效果的影响，将会在下一步的研究工作中进行．
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